tPO0O0y3383 [file ;, l \vin>ke01 , fi--ir;cloia , l ( v.f. J loyPat , PatonlDocun>ents\F.P000998:>83 cpc] 



(19) 



Europaisches Patentamt 
European Patent Office 
Office europeen des brevets 



(H) EP 0 998 383 B1 

FASCICULE DE BREVET EUROPEEN 



(45) Date de publication et mention 
de la dellvrance du brevet: 
13.11.2002 Bulletin 2002/46 

(21) Numero de depot: 98939716.1 

(22) Date de dep6t: 20.07.1998 



(51) int Cl 7: B29C 70/32, B29C 53/62, 
B29C 53/82 

//(B29K101/12, B29L31:30) 

(86) Numero de dep6t International: 
PCT/FR98/01584 

(87) Numero de publication internationale: 

WO 99/004952 (04.02.1999 Gazette 1999/05) 



(54) PROCEDE DE FABRICATION DE PIECES EN MATERIAL! COMPOSITE A MATRICE 
THERMOPLASTIQUE 

VERFAHREN ZUR HERSTELLUNG VON VERBUNDGEGENSTANDEN MIT 
THERMOPLASTISCHER MATRIX 

METHOD FOR MAKING PARTS IN COMPOSITE MATERIAL WITH THERMOPLASTIC MATRIX 



(84) Etats contractants dc§sign<§s: 


• MOUTON, Luc 




BE DE ES GB IT NL SE 


F-13127 Vltrolles (FR) 






* PAYEN Herve 




(30) Priorlte: 22.07.1997 FR 9709265 


F-13880 Velaux (FR) 






• VAUTEY, Philippe 




(43) Date de publication de la demande: 


F-92500 Ruell Malmalson (FR) 




10.05.2000 Bulletin 2000/19 


• COIFFIER-COLAS, Carole 






F-92500 Ruell Malmalson (FR) 




(73) Titulalres: 


♦ DELBEZ, Joel, Residence "Les C 


lymplades" 


• AEROSPATIALE Soclete Natlonale Industrlelle 


F-33700 Merlgnac (FR) 




75781 Paris Cedex16(FR) 




• EUROCOPTER 


(74) Mandatalre. Poulln, Gerard et al 




13725 Marlgnane Cedex (FR) 


BREVALEX 




• DASSAULT AVIATION 


3, rue du Docteur Lancereaux 




F-75008 Paris (FR) 


75008 Paris (FR) 




(72) Inventeurs: 


(56) Documents cites: 




• MAISON, Serge 


EP-A- 0 344 721 EP-A- 


0 444 627 


F-75012Parls (FR) 


GB-A- 2 225 742 US-A 


3 300 355 


• MEUNIER, Serge 


US-A- 4 633 632 US-A 


4 946 526 


F-75014Parls (FR) 


US-A- 5 362 347 




• THIBOUT.Cedrlc 






F-75O04 Paris (FR) 







II est rappel6 que: Dans un delai de neuf mols a compter de la date de publication de la mention de la delivrance du 
q brevet europeen, toute personne peut faire opposition au brevet europeen delivre, aupres de I'Office europeen des 



brevets. L'opposition doit Stre formee par ecrit et motivee. Elle n'et 
d'oppositlon. (Art. 99(1) Convention sur le brevet europeen). 



reputee formee qu'apres paiement de la taxe 



EPOi -83 [file WwimkeOlto 



1 EP0 998 

Description 
Oomalne technique 

[0001] L'invention concerne un procede permettant s 
de fabriquer des pieces de grandes dimensions, In- 
cluant une peau et des elements de renfort, en un ma- 
teriau composite a matrice thermoplastlque. 
[0002] Le procede selon rinventlon peut etre utilise 
dans de nombreuxsecteurs industriels, des lors que Pon 10 
souhaite pouvolr beneficler des avantages propres aux 
materiaux composites pour la fabrication de pieces de 
grandes dimensions comprenant une peau et des ele- 
ments de renfort rapportes. Ainsi, dans I'industrie aero- 
nautique, le procede selon l'invention peut notamment is 
etre utilise pour fabriquer des troncons de fuselage d'ae- 
ronefs, des vlroles de nacelles de reacteurs d'avions, 
etc.. 

Etat de la technique 20 

[0003] Lorsqu'on desire donner a une enveloppe min- 
ce, que Ton appellera ■peau' dans la suite dutexte, une 
bonnetenue mecanique sans accroTtre exagerement sa 
masse, il est d'usage de lul assocler des elements de 2s 
renfort tels que des lisses, des cadres, des renforts lo- 
caux, etc. rapportes sur la peau. 
[0004] Dans le passe, de telles structures etalent tou- 
jours entierement metalliques, la peau se presentant 
sous la forme d'une t6le et les elements de renfort sous 30 
la forme de t6les ou de profiles rapportes sur la peau 
pardes moyens deflxation tels que des rivets. Les struc- 
tures metalliques ainsi constitutes sont encore tres 
nombreuses, notamment lorsque les pieces sont de 
grandes dimensions. En particular, dans le domalne ae- 35 
ronautlque, les troncons de fuselage des aeronefs ainsi 
que les vlroles des nacelles entourant les reacteurs des 
avions sont toujours realises de cette maniere, comme 
I'illustrent notamment les documents US-A-5 560 102 
etUS-A-5 586 381. 40 
[0005] Depuls quelques annees, une partle de plus 
en plus importante des pieces metalliques tend a etre 
remplacee par des pieces en materiaux composites for- 
mees de fibres longues telles que des fibres de carbone, 
noyees dans une matrice de reslne. Cette evolution 45 
s'explique par les avantages propres aux materiaux 
composites. Ces avantages comprennent notamment 
un gain de masse d'environ 25 % par rapport a des pie- 
ces metalliques comparables, ainsi que des proprletes 
mecaniques de meme niveau que celles des pieces me- so 
talllques et susceptlbles d'etre adaptees a la demande. 
Les pieces en materiaux composites presentent aussl 
un bon comportement a la fatigue, une absence de cor- 
rosion et crexcellentes propriete specifiques. Le gain de 
masse associe aux excellentes proprietes mecaniques 55 
des materiaux composites a fibres longues noyees dans 
une matrice de reslne explique en particulier la percee 
de ces materiaux dans le domaine aeronautique. 
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[0006] De facon plus precise, la grande majorite des 
pieces en materiaux composites actuellement utilisees 
dans I'industrie aeronautique sont des pieces fabrl- 
quees a partlr d'une resine thermodurcissable. En effet, 
ce type de resine etait inltialement le seul qui procurait 
les proprietes mecaniques recherchees. 
[0007] La fabrication de pieces en materiaux compo- 
sites a matrice thermodurcissable a cependant un in- 
convenient notable. En effet, du fait du caractere ther- 
modurcissable de la resine utilisee, la fabrication de 
cheque piece se termine necessalrement par une ope- 
ration de polymerisation relativement longue, effectuee 
generalement en autoclave. 

[0008] Dans le cas de pieces de petites dimensions, 
cette derniere operation n'est pas reellement penalisan- 
te. En effet, des autoclaves de petites dimensions rela- 
tivement peu couteux peuvent etre utilises et plusieurs 
pieces peuvent etres polymerisees simultanement dans 
cheque autoclave. 

[0009] En revanche, lorsque la taille des pieces de- 
vient plus Importante, une seule piece a la fois peut etre 
polymerlsee dans un meme autoclave et I'on doit avoir 
recours a des autoclaves de tres grandes dimensions, 
partlculierement couteux. La duree de I'operatlon et le 
coQt de Pautoclave rendent alors rapidement le procede 
mal adapte a une application industrielle. C'est pour- 
quoi, meme si les documents US-A-5 1 70 967 et US-A- 
5 223 067 envlsagent la fabrication d'un troncon de fu- 
selage d'aeronef en materiau composite a matrice ther- 
modurcissable, la fabrication de pieces de cette taille 
selon cette technologie reste difficilement justifiable du 
point de vue industrial. 

[0010] Depuls I'apparitlon relativement recente de re- 
sines thermoplastlques telles que la reslne PEEK (Po- 
lyetherethercetone), permettant d'obtenlr des mate- 
riaux composites a fibres longues et a matrice thermo- 
plastlque presentant des caracteristlques mecaniques 
equivalentes a celles des materiaux composites a ma- 
trice thermodurcissable les plus rdcents, on tend 6gale- 
ment a remplacer les pieces metalliques existantes par 
des pieces en materiau composite a matrice thermo- 
plastique. 

[0011] Ces materiaux composites a matrice thermo- 
plastlque presentent, outre les avantages des mate- 
riaux composites a matrice organique cites precedem- 
ment, une bonne tenue a I'impact et au feu ainsi qu'une 
faible reprise d'humidite. Enfin, les deml-produits se 
conservent a temperature ambiante et ont une duree de 
vie pratlquement illimitee, du fait que la resine qui im- 
pregne les fils est deja polymerlsee. 
[0012] Comme I'illustre notamment le document 
US-A- 5 362 347, on a deja propose de fabrlq uer le bord 
d'attaque d'une aile d'avion en materiau composite a 
matrice thermoplastique. Plus precisement, ce docu- 
ment envisage de fabriquer separement les elements 
de renfort et la peau, puis de les assembler par souda- 
ge/dtffusion. 

[0013] Du fait que les elements de renfort et la peau 
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sont fabriques separement avant d'etre assembles, la 
peau comme les elements de renfort doivent subir des 
operations de consolidation avant leur assemblage. II 
est rappele que ces operations de consolidation ont 
principalement pour f onction la creation de la liaison en- s 
tre les differentes couches constituent, d'une part, la 
peau et, d'autre part, chacun des elements de renfort, 
tout en ellmlnant les porosites. Elles consistent en Pap- 
plication d'une pression sur I'element a consolider, et 
son chauffage a une temperature determinee, superieu- 10 
re a la temperature de fusion de la resine. Ces opera- 
tions de consolidation s'effectuent en autoclave. Cela 
rend ce procede mal adapte a la fabrication de pieces 
presentant une peau de grandes dimensions, pour des 
raisons identiques a celles qui ont ete mentlonnees is 
dans le cadre de la fabrication de pieces en materlau 
composite a matrice thermodurclssable. 

Expose de Plnvention 

20 

[0014] L'invention a precisement pour objet un proce- 
de permettant de fabrlquer des pieces de grandes di- 
mensions, telles que des troncons de fuselage cfaero- 
nefs, en un materlau composite a matrice thermoplas- 
tlque, d'une maniere partlcullerement raplde et peu coQ- 25 
teuse, adaptee a une fabrication industrielle a cadence 
relatlvement elevee, sans reelle limitation de tallle du 
fait que nl la peau, nl la structure finale obtenue ne doi- 
vent passer en autoclave a la fin de leur fabrication. 
[0015] Conformement a l'invention, ceresultat est ob- so 
tenu au moyen cfun procede de fabrication de pieces 
en materlau composite, Incluant une peau et des ele- 
ments de renfort, ce procede comprenant les etapes 
suivantes : 

35 

fabrication separee des elements de renfort, par 
drapage, consolidation et mise en forme, a partlr 
d'une bande de fibres longues impregnees de resi- 
ne thermoplastique ; 

mise en place des elements de renfort sur unoutllla- *o 
ge de forme complementalre de la piece a 
fabrlquer ; 

et etant caracterlse en ce qu'il comprend, de plus, une 
etape de fabrication de la peau et d'assemblage simul- 45 
tane de celle-cl et des elements de renfort, par drapage 
et consolidation en continu d'au moins une bande de 
fibres longues impregnees de resine thermoplastique, 
directement sur I'outillage portant les elements de ren- 
fort, puis refroldlssement de la bande qui vient d'etre de- so 
posee, a une temperature inferieure a la temperature 
de fusion de la resine. 

[0016] Du fait que les elements de renfort et la peau 
sont assembles lors de la fabrication de celle-ci et du 
fait que cette fabrication inclut la consolidation en con- ss 
tlnu d'une bande de fibres formant la peau, lors de son 
drapage, des pieces de dimensions quelconques peu- 
vent etre fabriquees, sans qu'il sort necessaire de placer 
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la peau ou la piece obtenue dans un autoclave. 
[001 7] Par ailleurs, le temps de fabrication des pieces 
est partlculierement court puisque I'assemblage de la 
peau et des elements de renfort et la fabrication de la 
peau sont simultanes. En outre, les elements de renfort 
d'une piece donnee peuvent etre fabriques lorsque la 
peau de la piece precedente est elle-meme en cours de 
fabrication. 

[0018] Dans une forme de realisation preferee de l'in- 
vention, les elements de renfort sont fabriques par de- 
pose automatlsee en continu d'une bande de fibres lon- 
gues impregnees de resine thermoplastique polymeri- 
see, de facon a former un panneau, comparable a une 
t6le dans une piece metallique classique, par decoupe 
de flans dans ce panneau, puis par consolidation et mi- 
se en forme de ces flans. 

[0019] Generalement les flans sont consolides avant 
d'etre mis en forme. 

[0020] La consolidation des flans peut se faire solt en 
autoclave, soit sous presse chauffante. II est a noter que 
la consolidation en autoclave ou sous presse chauffante 
concerne alors des pieces de relatlvement petrtes di- 
mensions, de sorte qu'un autoclave ou une presse 
chauffante ordlnalres, de dimensions conventionnelles 
peuvent etre utilises et que plusieurs flans peuvent y 
etre consolides simultanement. 
[0021] Par ailleurs, les flans sont de preference mis 
en forme parthermoformage. SI une bonne orientation 
des fibres dans I'element de renfort le necessite, le ther- 
moformage peut etre precede d'une operation de cin- 
trage. 

[0022] Dans certains cas partlculiers, et notamment 
lorsque les elements de renfort presentent une courbure 
relativement limitee par rapport a un plan, les flans peu- 
vent etre consolides et mis en forme simultanement par 
thermoformage dans une presse chauffante. 
[0023] Le procede selon l'invention est avantageuse- 
ment applique a la fabrication d'une piece creuse. On 
place alors les elements de renfort dans des evidements 
prevus sur un mandrin appartenant a I'outillage, puis on 
drape et on consollde en continu la bande sur ce man- 
drin en le faisant tourner autour de son axe. 
[0024] Dans le cas particulier ou le procede selon l'in- 
vention est applique a la fabrication de troncons de fu- 
selage cfaeronefs, on fabrlque des elements de renfort 
comprenant des llsses, des cadres et des renforts lo- 

Breve description des dessins 

[0025] On decrlra a present, a titre d'exemple non II- 
mitatif, une forme preferee de mise en oeuvre de l'in- 
vention en se referant aux dessins annexes, dans 
lesquels : 

la figure 1 illustre de facon schematique une pre- 
miere etape du procede selon l'invention, au cours 
de laquelle des lisses, des renforts locaux et des 
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cadres sont fabriques separement ; 
la figure 2 est une vue en coupe transversale qui 
represents scltematiquement I'dtape ultime du pro- 
ceed selon I'invention, au cours de laquelle on ef- 
fectue simultan6ment la fabrication de la peau et s 
son assemblage aux Elements de renfort ; et 
la figure 3 est une vue en perspective lllustrant 
I'agencement relatif des llsses et des cadres dans 
le troncon de fuselage que Ton desire fabriquer. 

10 

Description detail lee d'une forme preferee de mlse 
en oeuvre 

[0026] Le proced6 conforme a I'invention va a present 
etre decrit dans son application a la fabrication d'un tron- is 
con de fuselage cfeferonef. Comme le montrent notam- 
ment les figures 2 et 3, un tel troncon de fuselage com- 
prend une peau exterleure 10, ainsl que des elements 
de renfort constitues par des lisses 12, des cadres 14 
et des renforts locaux 16. Les lisses 12 et les cadres 14, 20 
orientes respectivement selon des directions longitudi- 
nales et clrconferentielles, constituent I'ossature du fu- 
selage (figure 3), de la meme manlere que lorsque celul- 
ci est metalllque. Les renforts locaux 1 6 forment des su- 
repaisseurs qui vlennent s'ajouter localement a la peau 25 
1 0 afin de la renforcer, notamment dans les regions ou 
se trouvent les hublots 1 7 (figure 3). 
[0027] Cette application ne doit cependant pas etre 
consideree comme limitative. En effet, comme on I'a de- 
ja observe, le precede selon I'invention peut etre utilise 30 
pour fabriquer toutes pieces de grandes dimensions en 
materlau composite a matrlce thermoplastique, formees 
par rassemblage d'une peau et d'elements de renfort. 
Par consequent, la forme et les dimensions de la piece 
peuvent dtre differentes, de mdme que la nature, le 35 
nombre et I'agencement des elements de renfort. En 
particular, si I'invention est partlcullerement adaptee a 
la fabrication d'une piece creuse de revolution, elle peut 
aussi s'appliquer a la fabrication de pieces de formes 
differentes, non de revolution. 40 
[0028] Selon une premiere etape du precede de fa- 
brication conforme a I'invention, les elements de renfort 
constitues ici par les lisses 12, les cadres 14 et les ren- 
forts locaux 1 6, sont fabriques separement par drapage, 
consolidation et mise en forme, a partir d'une bande 1 8 « 
de fibres longues impregnees de resine thermoplasti- 
que polymensee. 

[0029] Dans la pratique, on utilise generalement des 
fibres de carbone imptegnees de resine PEEK (polye- 
thetethercetone). Des fibres et/ou une resine thermo- so 
plastlque de natures differentes peuvent toutefols etre 
utilises dans certalnes applications, sans sortir du ca- 
dre de I'invention. 

[0030] On utilise generalement une bande 18 for- 
mees de fibres unidirectionnelles liees entre elles par la 55 
resine thermoplastique polyme>isee. En varlante, une 
bande de fibres tissees, egalement impregnees de re- 
sine polymensee peut toutefois etre utilisee dans cer 
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tains cas. A temperature ambiante, la nappe 1 8 de fibres 
impregnees de tesine thermoplastique polyirferisee est 
une bande souple et non adhesive, habituellement stoc- 
kee sur un rouleau. 

[0031] Lfetape de drapage de la bande 18, illustree 
schematlquement en a sur la figure 1 , conslste a d6po- 
ser la bande 18 sur plusleurs 6palsseurs, pour former 
un certain nombre de couches ou de plis, selon des 
orientations qui peuvent ou non varier d'un pli a I'autre, 
pourtenircompte des caracferistiques mecanlques que 
fon desire obtenlr. Le nombre de plls superposes au 
cours de cette <§tape de drapage depend egalement des 
caracferlstlques mecaniques souhaifees pour les &6- 
ments de renfort 12, 1 4 et 1 6. 
[0032] L'etape de drapage illustree en a sur la figure 
1 peut etre commune a tous les Elements de renfort 
constitues par les llsses 12 les cadres 14 et les renforts 
locaux 16, ou au contraire specif Ique a chacun de ces 
elements de renfort, selon que ces 6l6ments dolvent 
presenter ou non la meme epaisseur. La bande 1 8 peut 
egalement etre la meme pour tous les elements de ren- 
fort, ou differer pour certains d'entre eux. 
[0033] Selon le cas, on fabrique ainsl par drapage un 
ou plusleurs types de panneaux plans 20. 
[0034] L'opeVatlon de drapage de la bande 1 8, a partir 
du rouleau (non reprSsenfe) sur lequel le matenau est 
bobine, est de preference assuree par une tete de dra- 
page (non representee) adaptee au drapage d'une ban- 
de f ormee de fibres longues impregnees de resine ther- 
moplastique polymerisee. A cet effet, on utilisera avan- 
tageusement la tete de drapage a grande Vitesse decrite 
dans la demande de brevet francais n° 96 1 4799. 
[0035] La tSte de drapage assure le chauffage de la 
bande 18 a une temperature superieure a la tempera- 
ture de fusion de la resine, puis I'applicatlon d'une pres- 
sion sur la bande deposee, afin d'assurer son soudage 
par diffusion sur la bande deposee prec6demment. La 
tete de drapage assure ensuite le refroidissement de la 
bande immediatement apres son application, afin dfevi- 
ter son redecollement. En outre, des moyens peuvent 
etre prevus pour assurer un positionnement precis des 
ban des entre elles. 

[0036] La bande 1 8 est deposee par la tete de drapa- 
ge sur un support plan, generalement fixe. Le ou les 
panneaux 20 obtenus par cette operation de drapage 
sont done des panneaux plans, de preference de gran- 
des dimensions, qui peuvent etre fabriques en continu 
dans le cadre d'un prcxtedg industriel. 
[0037] Des flans 22 sont decoupes dans le ou les pan- 
neaux 20, sort au fur et a mesure que ces panneaux 
sont fabriques, sort ulferieurement. Les decoupes sont 
faites afin d'obtenir des flans dont les dimensions sont 
adaptees a celles des elements de renfort 1 2, 1 4 et 1 6 
que Ton desire fabriquer. Ces dimensions peuvent aussi 
etre legerement supSrieures s'il est necessaire d'effec- 
tuer un dgtourage apres la mlse en forme des elements 
de renfort. 

[0038] Comme on I'a illustre schematiquement en b 
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sur la figure 1 , les flans 22 dScoupSs dans le ou les pan- 
neaux 20 subissent generalement ensuite une opera- 
tion deconsolidation quia princlpalementpourfonctions 
d'ellmlner les porosites a I'intSrieur du materlau et 
d'ameliorer la liaison entre les differentes couches qui s 
le constituent. 

[0039] Cette operation de consolidation se caracterl- 
se par rappllcation d'une presslon sur les flans 22 (ge- 
neralement comprise entre 2 a 20 bars, selon le type de 
materiau utilise), et par leur chauffage a une tempera- >o 
ture generalement supSrieure a la temperature de fu- 
sion de la reslne, afin cfassurer son ramolllssement (par 
exemple, a environ 400°C dans le cas cfune reslne 
PEEK). 

[0040] La consolidation des flans 22 peut Stre effec- >s 
tuee en autoclave ou dans une presse chauffante. 
[0041 ] Lorsque la consolidation est effectuSe en auto- 
clave, il est a noter que les autoclaves utilises sont des 
autoclaves classiques, de dimensions convention nel- 
les, puisque les dimensions des flans 22 a consolider 2° 
correspondent aux dimensions des elements de renfort 
de la piece a fabriquer, avant que ces elements solent 
mis en forme. Generalement, plusleurs flans 22 peuvent 
etreconsolldes dans un mSme autoclave, ce qui procu- 
re un gain de temps et une economle notables. 25 
[0042] En variante, la consolidation des flans 22 peut 
aussl Stre falte dans une presse chauffante telle quecel- 
le qui est decrite dans le document EP-A-0 584 017. 
[0043] Les differents flans 22 consolides sont ensuite 
mis en forme separement, comme on Ta illustrS schS- 30 
matlquement en c, d et e respectivement pour les lisses 
12, les cadres 14 et les renforts locaux 16. 
[0044] Comme on I'a IllustrS schSmatiquement en c 
sur la figure 1 , les lisses 12 sont des profiles rectilignes 
ou sensiblement rectilignes, qui presentent approxlma- 35 
tlvement en section une forme en omega. Des profiles 
rectilignes de sections sensiblement differentes, par 
exemple en L, Z ou U, peuvent Stre fabriques de la me- 
me maniere, en vue d'etre integres dans la piece finale. 
[0045] La mise en forme des elements de renfort tels *o 
que les lisses 12 est faite par thermoformage, par exem- 
ple dans une machine de type presse chauffante equi- 
pee (fun poincon et cfune matrlce, ou d'un poincon et 
cfune vessle. Les techniques de mise en forme par ther- 
moformage de pieces en materiau composite a matrlce *s 
thermoplastlque sont blen connues, de sorte qu'aucune 
description detaillee n'en sera faite. 
[0046] Comme on I'a lllustre schSmatiquement en d 
sur la figure 1 , les elements de renfort tels que les ren- 
forts locaux 16, constitues par des troncons de pan- so 
neaux legerement Incurves par rapport a un plan, peu- 
vent etre egalement fabriques par thermoformage, no- 
tamment entre un poincon et une vessie, a partirde flans 
plans 22 precedemment consolides. La mise en forme 
peut notamment Stre faite dans une presse chauffante 55 
analogue a celle qui est decrite dans le document EP-A- 
0 584 017, dejacite. 

[0047] Compte tenu de la faible courbure des renforts 
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locaux 16, les Stapes de consolidation et de mise en 
forme de ces SISments de renfort peuvent aussi Stre si- 
multanSes. Les flans plans 22 decoupSs dans le pan- 
neau 20 sont alors placSs dlrectement dans une presse 
chauffante qui assure simultanSment ces deux fonc- 
tions. La encore, une presse chauffante analogue a cel- 
le qui est dScrite dans le document EP-A-0 584 01 7 peut 
Stre utillsSe. 

[0048] Comme on ra IllustrS schSmatiquement en e 
sur la figure 1 , les SISments de renfort tels que les ca- 
dres 14 sont des proflISs circulaires ou en arc de cercle. 
Dans la forme de rSallsatlon reprSsentSe, ces proflISs 
prSsentent une section en U. Toute autre section, par 
exemple en forme de L, peut toutefois Stre envisagSe, 
sans sortir du cadre de ^Invention. 
[0049] Afln de permettre I'obtentlon d'un SISment cir- 
culaire a partlr cfun flan plan 22 Initlalement en forme 
de bande drolte, ce flan dolt tout d'abord Stre cintrS dans 
son plan, pour assurer la contlnultS des fibres sur toute 
la circonfSrence de I'SISment. Ce cintrage peut notam- 
ment Stre effectuS a I'aide d'un appareil comparable a 
celui qui est decrlt dans le document FR-A-2 635 484, 
apres adaptation de cet appareil pour tenir compte du 
caractSre thermoplastlque de la rSslne utillsSe. Cette 
adaptation se traduit notamment par I'ajout de moyens 
de chauffage, en amont des rouleaux coniques assurant 
le cintrage de la bande. 

[0050] Lorsque le flan 22 en forme de bande a StS cin- 
trS dans son plan, ce flan est mis en forme par thermo- 
formage, soit entre un poincon et une matrice soit entre 
un poincon et une vessie, de la meme maniere que les 
lisses 12 dont la mise en forme a StS dScrite prScSdem- 
ment. 

[0051 ] II est important d'observer que les diffSrentes 
opSratlons de drapage, consolidation et mise en forme, 
constltuant la premlSre Stape de fabrication des SIS- 
ments de renfort 12, 14 et 16 qui vient d'Stre dScrite, 
peuvent etre rSalisSes simultanSment dans le cadre 
d'un processus de fabrication en sSrie des troncons de 
fuselage. 

[0052] Lorsque les lisses 12, les renforts locaux 1 6 et 
les cadres 14 nScessaires a la fabrication d'un troncon 
de fuselage sont disponibles, tous ces SISments de ren- 
fort sont mis en place sur un outlllage 23, comme on I'a 
illustrS schSmatiquement sur la figure 2. 
[0053] De facon plus prSclse, I'outlllage 23 comprend 
un mandrin creux 24, par exemple mStallique, dont la 
surface extSrleure prSsente une forme complSmentaire 
de celle de la surface infSrieure de la peau 1 0 du troncon 
de fuselage que I'on dSsIre fabriquer. Pour slmpllfler, un 
mandrin 24 de forme clrculalre a StS reprSsentS sur la 
figure 2. 

[0054] Comme on I'a illustrS de facon trSs schSmati- 
que, le mandrin creux 24 est montS sur des rayons 26, 
permettant de le relier a un moyeu central 28, par lequel 
le mandrin peut etre entrainS en rotation dans le sens 
de la fleche F sur la figure 2. Cet entraTnement en rota- 
tion peut Stre assurS par tout moyen appropriS permet- 
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tant une rotation du mandrin 24 a une Vitesse constante 
contrSlee, relativement lente. 

[0055] Sur sa surface exterleure, le mandrin 24 com- 
porte des evldements 30 dont les formes sont comple- 
mentaires de celles des differents elements de renfort 5 
12, 14 et 16. Alnsl, lorsque les lisses 12, les cadres 14 
et les renforts locaux 1 6 sont places dans ces evlde- 
ments 30, tous ces elements de renfort aff leurent la sur- 
face exterieure du mandrin 24 entre les evidements 30. 
[0056] Comme Pillustre schematiquement la figure 3, <o 
le montage des lisses 1 2 et des cadres 1 4 entrecroises 
est rendu possible par le fait que des entailles 14a sont 
formees, par exemple dans les cadres 1 4, aux endroits 
oil ces elements de renfort se croisent. Les entailles 1 4a 
sont formees avant la mise en place des lisses 1 2 et des '5 
cadres 1 4 dans les evldements 30. 
[0057] Le malntien des elements de renfort dans les 
evldements 30 peut etre assure par tout moyen appro- 
prie tel qu'un ruban adheslf double face, des points de 
colle, ou par aspiration, etc. permettant ensuite un d6- 20 
montage ais6. Pour permettre ce demontage, le man- 
drin 24 est lul-meme demontable. A cet effet, II peut etre 
forme de plusleurs secteurs demontables assembles 
entre eux, ou apte a etre retracte sur lui-meme, ou en- 
core de toute autre maniere permettant un demontage 25 
aise de la piece lorsqu'elle est terminee. 
[0058] Comme on fa represents sur la figure 2, cer- 
tains des elements de renfort (dans ce cas, les lisses 
12) presentent des parties en creux toumees vers I'ex- 
terieur, lorsque ces elements sont places dans les evi- 30 
dements 30. De preference, on place dans ces parties 
en creux des noyaux 40 qui evitent toute deformation 
de la peau 10, lorsque celle-ci est fabriquee. Selon des 
techniques analogues a celles qui sont utilisees pour le 
moulage, on utilise des noyaux 40 en un materiau apte 35 
a etre alsement detruit ou demonte lorsque la piece est 
terminee (par exemple des noyaux solubles). 
[0059] Lorsque tous les elements de renfort entrant 
dans la composition cfun troncon de fuselage ont 616 
mis en place dans les evidements 30, Petape sulvante *o 
du procede peut etre entamee comme I'lllustre la figure 
2. Au cours de cette etape, on effectue simultanement 
la fabrication de la peau 1 0 et Passemblage de cette 
peau et des elements de renfort 12, 14 et 16, par dra- 
page et consolidation en contlnu cfune bande 32 de fl- ** 
breslongues Impregnees de resine thermoplastlquepo- 
lymSrlsSe, directement sur le mandrin 24 portant ces 
elements de renfort. 

[0060] La bande 32 de fibres longues impregnees de 
resine est generalement de meme nature que celle qui so 
a servi a la fabrication des lisses 1 2, des cadres 1 4 et 
des renforts locaux 16. Alnsl, II s'agit generalement 
cfune bande de fibres de carbone impregnees de resine 
PEEK (polyetherethercetone) deja polymerisee. Toute- 
fois, il est a noter que dans certaines applications par- ss 
tlculleres, le materiau composite formant la peau 10 
peut etre different de celul dans lequel sont realises les 
elements de renfort. 
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[0061] Comme on I'a illustre schematiquement sur la 
figure 2, I'operation de drapage et de consolidation en 
continu s'effectue a partlr cfune bande 32 initialement 
enroulee sur une bobine 34. Le drapage et la consoli- 
dation en continu sont assures par une tete de drapage 
lllustree schematiquement en 36. Cette tete de drapage 
36 est montee sur un support (non represents) de f aeon 
a se deplacer progresslvement parallelement a I'axe du 
mandrin 24. Lorsque celui-ci est entraine en rotation 
dans le sens de la fleche F, la bande 32 est enroulee en 
hellce autour du mandrin, selon une sequence du dra- 
page definie de f aeon a former progresslvement la peau 

10 de la piece. La bande 32 peut egalement etre depo- 
see parallelement a I'axe du mandrin 24. 

[0062] II est a noter que tout autre mouvement relatif 
entre la tete de drapage 36 et le mandrin 24 permettant 
de former la peau 10 pourrait etre utilise, sans sortir du 
cadre de Pinvention. 

[0063] La tete de drapage 36 est concue pour realiser 
simultanement le drapage de la bande 32 sur la mandrin 
24, la consolidation en contin u de la peau 1 0 ai nsi fabri- 
quee, et I'assemblage de cette peau 1 0 et des elements 
de renfort constitutes par les lisses 12, les cadres 14 et 
les renforts locaux 1 6. A cet effet, la tete de drapage 36 
soumet le materiau a un cycle de pression et de tempe- 
rature predetermine. Ce cycle comprend le chauffage 
de la bande 32 Immedlatement avant son application 
sur le mandrin 24, ^application d'une pression sur la 
bande 32 lorsqu'elle est appliquee sur le mandrin , puis 
le refroldissement de la bande qui vient etre deposee. 
[0064] Le chauffage prealable de la bande 32 est ef- 
fectue a une temperature superleure a la temperature 
de fusion de la resine, afln de rendre celle-ci suffisam- 
ment fluide pour permettre le soudage par diffusion en- 
tre les differentes couches deposees et pour faciliter 
rellmlnatlon des porosites. Atitre cflllustratlon nullement 
limitative, une temperature volsine de 400°C peut etre 
adoptee dans le cas d'une resine PEEK. 
[0065] La bande 32 est appliquee centre le mandrin 
24, par exemple par un rouleau 38, a une pression ge- 
neralement comprise entre 2 et 20 bars, selon le type 
de materiau utilise. 

[0066] Le refroidissement ulterieur de la bande depo- 
see est destine a eviter le redecollement de cette bande. 

11 vise a ramener celle-ci a une temperature inferleure a 
la temperature de fusion de la resine et, si possible, In- 
ferieure a sa temperature de transition vitreuse. 
[0067] Lorsque le nombre de couches desire pour la 
peau 10 est obtenu, la rotation du mandrin 24 est stop- 
pee et la bande 32 est coupee. La peau 10 est alors 
deja consolldee et soudee par diffusion aux elements 
de renfort constitues dans ce cas par les lisses 12, les 
cadres 14 et les renforts locaux 1 6. 

[0068] Par consequent, le troncon de fuselage est ob- 
tenu immediatement, apres demontage ou retraction du 
mandrin 24 et enlevement des noyaux 40 places a I'ln- 
terieurdes lisses 12. En partlculier, le troncon de fuse- 
lage ainsi obtenu ne necessite pas de passage ulterieur 
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en autoclave. 

[0069] Dans une extension du procede selon inven- 
tion, le batl (non represents) qui supporte le mandrln 24 
et la tete de drapage 36 peut egalement etre utilise, si 
necessaire, pour integrer a la peau de la structure ob- s 
tenue une protection contre la foudre et pour assurer au 
molns en partle des operations de flnitlon telles que le 
depot a"un revetement prlmalre destinS a recevolr une 
peinture. 

[0070] La description qui precede fait apparaltre que '<? 
le proc§d§ selon Plnventlon permet de fabrlquer, de ma- 
niere industrlelle et a molndre coQt, des pieces en ma- 
teriau composite a matrlce thermoplastlque de grandes 
dimensions, fornixes par I'assemblage d'une peau et 
d"§l§ments de renfort, pratiquement sans limitation de is 
tallle. Un grand nombre de pieces habltuellement me- 
talllques peuvent alnsl etre fabriquees en materiau com- 
posite, ce qui permet de beneficier des avantages pro- 
pres a ces materiaux. 

[0071] II est a noter que le procede selon I'lnvention 20 
n'interdit pas I'ajout ulterieur de certains elements de 
renfort ou autres en materiaux dlfferents et notamment 
metalllques, lorsque la fabrication de ces elements n'est 
pas possible ou trop couteuse par les techniques de fa- 
brication des materiaux composites a matrice thermo- 2s 
plastique. 

Revendications 

30 

1 . Procede de fabrication de pieces en materiau com- 
posite, incluant une peau (10) et des elements de 
renfort (12,14,16), ce procede comprenant les eta- 
pes suivantes : 

35 

fabrication separee des elements de renfort 
(12,14, 16), par drapage, consolidation et mise 
en forme, a partir d'une bande (18) de fibres 
longues impregnees de resine 
thermoplastlque ; *o 
mise en place des elements de renfort 
(12,14,16) sur un outillage (23) de forme com- 
plementalre de la piece a fabriquer ; 

et etant caracterise en ce qu'll comprend, de plus, *s 
une etape de fabrication de la peau (1 0) et d'assem- 
blage simultanS de celle-ci et des elements de ren- 
fort (12, 14,16), par drapage et consolidation en 
continu d"au moins une bande (32) de fibres ton- 
gues Impregnees de resine thermoplastlque, direc- so 
tement sur I'outlllage (23) portant les elements de 
renfort (12,14,16), puis refroldlssementde la bande 
qui vient d'etre d§pos§e, a une temperature infe- 
rieure a la temperature de fusion de la resine. 

2. Procede selon la revendlcation 1 , dans lequel les 
elements de renfort (12,14,16) sont fabriques par 
depose automatised en continu d'une bande (18) 
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de fibres longues impregnees de resine thermo- 
plastique, de facon a former un panneau (20), par 
decoupe de flans (22) dans ce panneau, puis par 
consolidation et mise en forme de ces flans (22). 

3. Procede selon la revendlcation 2, dans lequel les 
flans (22) sont consolides avant d'etre mis en forme. 

4. Procedeselon I'une quelconquedes revendications 
2 et 3, dans lequel les flans (22) sont consolides en 
autoclave, ou sous presse chauffante. 

5. ProcedSselon I'une quelconquedes revendications 
2 a 4, dans lequel les flans (22) sont mis en forme 
par thermoformage. 

6. Procede selon la revendlcation 5, dans lequel des 
flans (22) sont clntrSs avant d'etre mis en forme par 
thermoformage. 

7. Procede selon la revendication 2, dans lequel les 
flans (22) sont consolides et mis en forme simulta- 
nement par thermoformage, sous presse chauffan- 



8. ProcedS selon I'une quelconquedes revendications 
precedentes, appllqu6 a la fabrication d'une piece 
creuse, dans lequel on place les elements de ren- 
fort (12,14,16) dans des evidements prevus sur un 
mandrin (23) de I'outillage (24), puis on drape et on 
consolide en continu ladite bande (32) sur ce man- 
drin en faisant toumer celul-cl autour de son axe. 

9. Procede selon la revendication 8, applique a la fa- 
brication de troncons de fuselage d'aeronefs, dans 
lequel on fabrlque des elements de renfort compre- 
nant des llsses (12), des cadres (1 4) et des renforts 
locaux(16). 

10. Procedeselon I'une quelconquedes revendications 
precedentes, dans lequel on integre ensuite a la 
peau (10) une protection contre la foudre. 



PatentansprUche 

1. Verfahren zur Herstellung von Verbundmaterialtei- 
len mit einer Haut (1 0) und Verstarkungselementen 
(12, 14, 16), wobei dieses Verfahren die folgenden 
Schrltte umfasst: 

Getrennte Herstellung der Verstarkungsele- 
mente (12, 14, 16) durch Drapierung, Verfesti- 
gung und Formgebung, ausgehend von einem 
Band (18) langer Fasern, die mit thermoplasti- 
schem Harz getrankt slnd, 
Anbringung der Verstarkungselemente (12,14, 
1 6) auf einem Formwerkzeug (23) von zu dem 
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herzustellenden Teil komplementarer Form, 
und 

dadurch gekennzelchnet, dass es aufJer- 
dem einen Schritt der Herstellung der Haut (1 0) und 
des glelchzeitigen Zusammenbaus derselben und 
der Verstarkungselemente (12, 14, 16) durch kon- 
tlnulerllches Drapleren und Verfestigen mlndestens 
eines Bandes (32) langer Fasern, die mit thermo- 
plastischem Harz getrankt sind, direkt auf dem die 
Verstarkungselemente (12, 14, 16) tragenden 
Formwerkzeug (23), und anschlleBendes Abkiihlen 
des gerade aufgebrachten Bandes auf eine Tempe- 
ratur unter der Schmelztemperatur des Harzes um- 
fasst. 

2. Verfahren nach Anspruch 1, wobel die Verstar- 
kungselemente (12, 14, 16) durch automatisches, 
kontlnulerllches Ablegen elnes Bandes (18) aus 
langen, mit thermoplastischem Harz getrankten Fa- 
sern derart, dass eine Platte (20) gebildet wird, 
durch Zuschnelden von Welchplattentellen (22) In 
dleser Platte und durch anschlieBendes Verfesti- 
gen und Formen dleser Weichplattentelle (22) her- 
gestellt werden. 

3. Verfahren nach Anspruch 2, wobei die Welchplat- 
tenteile (22) vor der Formgebung verfestlgt werden. 

4. Verfahren nach einem der Anspriiche 2 und 3, wo- 
bei die Weichplattenteile (22) im Autoklaven Oder 
unter elner Warmpresse verfestigt werden. 

5. Verfahren nach einem der Anspriiche 2 bis 4, wobei 
die Weichplattentelle (22) durch Warmformen ge- 
formt werden. 

6. Verfahren nach Anspruch 5, wobei die Weichplat- 
tenteile (22) gewolbt werden, bevor sie durch 
Warmformen geformt werden. 

7. Verfahren nach Anspruch 2, wobel die Weichplat- 
tenteile (22) durch Warmformen unter einer Warm- 
presse gleichzeitlg verfestlgt und geformt werden. 

8. Verfahren nach einem der vorangehenden Ansprii- 
che, angewandt auf die Herstellung eines Hohtteils, 
wobel die Verstarkungselemente (12, 14, 16) in an 
einer Splndel (23) des Formwerkzeugs (24) vorge- 
sehenen Ausnehmungen angeordnet werden, und 
anschlieBend das Band (32) kontlnulerilch an dle- 
ser Spindeldrapiert und verfestigt wlrd, Indemdlese 
urn ihre Achse gedreht wird. 

9. Verfahren nach Anspruch 8, angewandt auf die 
Herstellung von Rumpfteilen von Luftfahrzeugen, 
wobel Verstarkungselemente, die Streben (12), 
Rahmenteile (14) und lokale Verstarkungen (16) 
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umfassen, hergesteltt werden. 

10. Verfahren nach einem der vorangehenden Ansprii- 
che, wobel anschlieBend in die Haut (10) ein Blitz- 
s schutz integriert wird. 



Claims 

w 1 . Fabrication process for parts with large dimensions, 
from a composite material comprising a skin (10) 
andstiffeners (12, 14, 16), said process comprising 
the following steps: 

is . separate fabrication of stiffeners(12, 14, 16) by 
lay-up, consolidation and shaping, starting 
from a strip (1 8) of long fibers impregnated with 
thermoplastic resin; 
- placement of stiffeners (1 2, 1 4, 1 6) on a tooling 

20 (23) with a shape complementary to the shape 

of the part to be fabricated; and 

characterized In that It also comprises the 
fabrication of the skin (10) and simultaneous as- 

2S sembly of the skin and the stiffeners (12, 14, 16), 
by lay-up and continuous consolidation of at least 
one strip (32) of long fibers Impregnated with ther- 
moplastic resin, directly on the tooling (23) on which 
the stiffeners (12, 14, 16) are placed, followed by 

30 the cooling of the deposited strip to a temperature 
below the melting point of the resin. 

2. Process according to claim 1 , In which the stiffeners 
(1 2, 1 4, 1 6) are made by continuously and automat- 
es ically depositing a strip (18) of long fibers impreg- 
nated with polymerized thermoplastic resin In order 
to form a panel (29), by cutting blanks (22) out of 
this panel, and then by consolidation and shaping 
of these blanks (22). 

40 

3. Process according to claim 2, in which the blanks 
(22) are consolidated before they are shaped. 

4. Process according to either of claims 2 or 3, in which 
« the blanks (22) are consolidated in an autoclave or 

In a heating press. 

5. Process according to any one of claims 2 to 4, in 
which the blanks (22) are shaped by thermoform- 

50 |ng. 

6. Process according to claim 5, in which the blanks 
(22) are bent before they are shaped by thermofor- 

55 

7. Process according to claim 2, In which the blanks 
(22) are consolidated and shaped simultaneously 
by thermoforming, in a heating press. 
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8. Process according to any one of the previous claims 
applied to the fabrication of a hollow part, in which 
the stlffeners (12, 14, 16) are placed In recesses 
formed on a mandrel (23) forming part of the tooling 
(24), and in which the lay-up is then done and the 5 
strip (32) is continuously consolidated on this man- 
drel by rotating the mandrel around its axis. 

9. Process according to claim 8, applied to the fabri- 
cation of aircraft fuselage segments, in which stiff- »o 
eners comprising rails (12), frames (14) and local 
stiffeners (16) are fabricated. 

10. Process according to any one of the previous 
claims, in which lightning protection is then integrat- <s 
ed into the skin (10). 
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